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考虑弹性与多约束的导弹模型预测稳定控制

姜 源，何国松
江南机电设计研究所，贵阳 550009

摘 要 针对弹性频率低、多约束的细长体防空导弹稳定控制问题，提出了一种考虑弹性与多约

束的线性时变模型预测控制方法。首先，为保证中频段的幅值衰减，采用过载误差积分输出对导

弹线性状态空间方程进行增广，在模型预测控制全状态反馈策略下，控制器继承了传统三回路控

制方法的结构；其次，以确保导弹过载和姿态响应的快速性和平顺性为准则构建代价函数，将导弹

的稳定控制问题转化为对模型预测控制进行滚动优化求解；最后，为保证系统在弹性工况下的稳

定性和弹性抑制能力，在输出端串入陷波器。仿真结果证明，所提出的方法具有良好的弹性抑制

能力和多约束处理能力，同时相比于传统三回路控制方法具有更快的响应速度和更高的控制

精度。
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Missile model predictive stability control considering elasticity and 
multiple constraints

JIANG Yuan， HE Guosong
Jiangnan Electromechanical Design Institute， Guiyang 550009， China

Abstract Aiming at the stability control of a slender air defense missile under low elastic frequency and 
multiple constraints， a linear time-varying model predictive control method which is considered under 
elasticity and multiple constraints is proposed.  Firstly， in order to ensure the amplitude attenuation in 
the mid-frequency band， the overload error integral output is used to augment the missile's linear state 
space equation.  Under the model predictive control full state feedback strategy， the controller inherits 
the structure of the traditional three-loop control method.  Then， a cost function is established， which is 
based on the criterion of ensuring the rapidity and smoothness of the missile's overload and attitude 
response， and the missile's stability control problem is transformed into a rolling optimization solution of 
model predictive control.  Finally， in order to ensure the stability and elastic suppression capability of the 
system under elastic working conditions， a notch is inserted into series at the output end.  The simulation 
results show that the proposed method has faster response speed， higher control accuracy and better elas⁃
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tic suppression ability， compared with the traditional three-loop control method.
Key words Multi-constraint； Air defense missiles； Predictive control； Elastic suppression

0　引 言

随着现代战争形态的演变，防空导弹系统在国

家安全方面发挥着越来越重要的作用。为应对高

空、高速、大机动和隐身空袭武器的作战需求，突破

导弹防御体系，实现精确快速打击，设计细长体气

动外形的导弹以提升机动性、速度和隐身性能已成

为一种趋势。随着细长体导弹优势的逐步显现，如

何增强其飞行性能成为值得进一步研究的课题。

将模型预测控制引入防空导弹自动驾驶仪设计中，

依据当前的预测模型、惯组测量和捷联计算姿态信

息，考虑舵机的物理约束，通过滚动优化的策略，实

时决策出满足约束的控制指令，进而提高导弹的飞

行性能，获得更高的任务灵活性和环境适应性。

细长体导弹在提升机动性、速度和隐身性能的

同时，也给自动驾驶仪的设计带来了困难，主要体

现为导弹表现出明显的弹性特征。如果自动驾驶

仪仍按刚性弹体进行设计，未考虑弹性振动的动态

特性，将对控制系统产生不利影响，情况严重的可

能导致自动驾驶仪失稳，甚至导致弹体结构损坏。

在当前的研究中，三回路控制［1-4］结构因结构简

单和可实现性强的优势，已被广泛应用于全球各类

导弹设计，并成为首选方案。该方法在标称状态下

将系统等效为一个理想的三阶弹簧阻尼系统，对控

制参数进行解算，设计师利用全空域理论弹道数据

对多维参数进行标定，期望使系统性能尽可能达到

最优，然而这一过程工作量大，对设计师的设计经

验也有较高要求；此外，基于经典控制设计的三回

路控制器不善于处理多约束问题，决策未深入融合

约束条件，设计过程中需尽可能保证状态远离约束

边界，均不利于导弹极限性能的发挥。

随着现代控制理论的发展，学者们对防空导弹

自动驾驶仪进行了大量研究，应用了模型预测控

制［5］、鲁棒控制［6］、最优控制［7-8］、神经网络［9-10］和滑

膜控制［11］等现代控制方法。然而，这些控制策略未

考虑导弹的弹性以及舵机物理特性约束，工程可实

现性较低。

模型预测控制（Model predictive control，MPC）

是一种基于模型的优化控制技术，其突出特点是对

模型的宽容性、有限时域滚动优化策略以及在设计

中考虑各种软、硬约束［12］。针对刚性控制对象，文

献［13］提出了一种基于强化学习的参数自适应模

型预测控制方法，解决了状态受限条件下高超音速

变形飞行器的高精度控制问题。通过仿真证明，该

控制方案在参数不确定性和舵机延迟条件下，能够

满足飞行器多约束的高精度控制。针对挠性控制

对象，文献［14］考虑了控制输入约束，设计了鲁棒

模型预测控制器，从而实现了大型挠性航天器姿态

角的快速跟踪，并对大挠性附件振动具有良好的抑

制作用。综上所述，模型预测控制针对刚性和挠性

控制对象已取得了一定的研究成果，但针对弹性控

制对象实现快速及高精度控制的研究仍然较少。

针对上述问题，设计了线性时变模型预测控制

器（Linear time-varying model predictive control，LTV-

MPC）。在预测模型中引入前馈信息，并以过载跟踪

误差的积分对导弹状态方程进行增广，在MPC全状

态反馈控制策略下，使控制系统具备更快的响应速

度，同时在中频段具有足够的幅值衰减。为了确保

弹性弹体在一阶弹性频率处具有足够的幅值衰减，

以保证系统的弹性抑制能力，在控制输出端加入陷

波器。以保证导弹过载和姿态响应的快速性和平

顺性作为准则，构建代价函数。为确保LTV-MPC控

制器决策输出的可行性，通过权重设计调整阻尼回

路的截止频率，以保证系统满足舵机带宽的约束。

同时，考虑最大舵偏角和最大舵偏角速度，建立硬

约束，并通过带约束的二次规划（Quadratic program⁃
ming，QP）求解出最优控制序列。最后，通过与传统

三回路控制方法的对比，考察了该方法的快速性和

控制精度。

1　防空导弹侧向动力学方程

为不失一般性，本文讨论的导弹弹体为轴对

称，研究其纵向平面内的运动。若只考虑弹体的刚

性运动，忽略其弹性运动，通过对弹体采用“固化原

则”和小扰动假设下的线性化，则导弹纵向动力学

可由短周期运动方程来近似描述，如下所示：
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ϑ̈ + a1 ϑ̇ + a2 α + a3 δ = 0
θ̇ = a4 α + a5 δ
ϑ = θ + α

（1）

式中：a1为导弹的气动阻尼系数，a2为导弹的静稳定

系数，a3 为舵效率系数，a4 为导弹的推力升力系数，

a5 为舵升力系数，α为攻角，θ为弹道倾角，ϑ为俯仰

角，δ为舵偏角。

将式（1）写成状态空间方程为

 ìí
î

ẋp = Apxp + Bpu
yp = Cpxp + Dpu

（2）
式 中 ： ẋp = [ ϑ̈ α̇ ] T

， xp = [ ϑ̇ α ] T
， u = δ，

Ap= é
ë
êêêê ù

û
úúúú-a1 -a21 -a4
， Bp= é

ë
êêêê ù

û
úúúú-a3-a5
， Cp= V

57. 3g
[ 0 a4 ]，

Dp= V
57. 3g

a5，g 为重力加速度，V 为导弹速度，yp 为

弹体响应过载。

2　控制器设计

2. 1　预测模型构建

为实现“前馈+反馈”的控制器结构对式（2）进

行改写，引入过载误差和前馈指令输入信息得

 ìí
î

ẋp = Apxp + Bpu
ey = Cpxp + Dpu - uk

（3）
式中：uk 为过载指令，ey = yp - uk 表示系统的过载跟

踪误差。

然后用过载跟踪误差积分输出对式（3）进行增

广，即

eyI ( t ) = ∫0

t

ey (τ )dτ ⇔ ėyI ( t ) = ey （4）
式中：eyI为过载跟踪误差积分。

定义一组新的状态变量 x = [ xp eyI ]
T
，输出变

量 y = [ ϑ̇ eyI ]
T
，可得增广后状态空间方程为

ì

í

î

ï

ï
ïïï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï


é
ë
êêêê ù

û
úúúúẋp

ėyI

ẋ

=
 
é
ë
êêêê ù

û
úúúúAp 0

Cp 0
Am 

é
ë
êêêê ù

û
úúúúxp

eyI

x

+

é
ë
êêêê ù

û
úúúúBp

Dp

Bm

u +

é
ë
êêêê ù

û
úúúúO2 × 1-1

Bk

uk

y =
    
é
ë
êêêê ù

û
úúúú1 0 0

0 0 1
Cm

é
ë
êêêê ù

û
úúúúxp

eyI

（5）

式（5）增广矩阵可控，当且仅当式（2）可控，显

然式（2）是可控的。

最后对式（5）进行离散化和增量化处理后可得

预测模型：

ì
í
î

Δx ( k + 1) = AΔx (k ) + BΔu (k ) + B͂Δuk (k )
Δy (k ) = CΔx (k ) （6）

式中：Δx (k ) 表示系统状态增量， Δy (k ) 表示系统输

出增量，Δu (k ) 为控制输入增量，Δuk (k ) 为制导指令

增 量 ，A = eAmT，B = ∫0

T eAmτ dτ·Bm，B͂ = ∫0

T eAmτ dτ·Bk，

C = Cm，T为离散周期。

2. 2　代价函数设计与带约束的优化问题

导弹在飞行过程中需要保证过载、姿态响应的

快速性和平顺性，因此，代价函数中考虑过载偏差、

舵偏角增量和俯仰角速度增量的信息是必要的。

针对上述要求，将代价函数设计为

J1 = ∑
i = 1

Np - 1
 Δy (k + i | k ) 2

Qy
+ ∑

i = 1

Nc
 Δu (k + i | k ) 2

Ru
  （7）

式中：Δy (k + i | k ) 为当前 k时刻对 k + i时刻的预测

输出状态增量，Δu (k + i | k ) 为当前 k时刻对 k + i时

刻的预测控制输入增量，Nc 为控制时域，Np 为预测

时域，Qy 为输出状态误差权重矩阵，Ru 为舵偏角增

量权重。

此外，还需要建立终端状态惩罚函数，其定

义为

VF (Δx (k + Np| k ) ) =  Δx (k + Np| k ) 2
F

（8）
式中：Δx (k + Np| k ) 为模型预测控制的终端状态，F

为终端权重矩阵，是Lyapunov方程的正定解：

F = (C TQyC + kTFRukF) + (A + BkF ) T
F (A + BkF ) （9）

式中：kF是使系统稳定的反馈增益矩阵。

综上所述，代价函数设计为

minΔu (k ) J = 0.5 × (∑i = 1

Np - 1
 Δy (k + i | k ) 2

Qy
+

∑
i = 1

Nc
 Δu (k + i | k ) 2

Ru
 +VF(Δx (k + Np| k ) ) )  （10）

根据滚动优化理论，由式（6）预测模型可以得

到总的模型预测状态方程

ΔY (k ) = SxΔx (k ) + SuΔU (k ) + SukΔuk （11）

式中：ΔY (k ) =

é

ë

ê

ê

ê

ê
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ê
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êê
ê
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ê ù
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ú

ú

ú

ú

ú
Δy (k + 1)
Δy (k + 2)
Δy (k + 3)

⋮
Δy (k + Nc )

⋮
Δy (k + Np )

，  Sx =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê ù
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úCA
CA2

CA3

⋮
CANc

⋮
CANp

，
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Su =
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ê
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ú
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CB O2 × 1 O2 × 1 O2 × 1 O2 × 1
CAB CB O2 × 1 O2 × 1 O2 × 1
CA2B CAB CB O2 × 1 O2 × 1⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮

CANc - 1B CANc - 2B ⋯ ⋯ CB
⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮

CA
Np - 1

B CA
Np - 2

B ⋯ ⋯ CA
Np - NcB

，

O2 × 1 = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0

0 ，

Suk =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
CB͂

CAB͂

CA2 B͂
⋮

CANc - 1 B͂
⋮

CANp - 1 B͂

，  ΔU (k ) =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

úΔu (k )
Δu (k + 1)
Δu (k + 2)

⋮
Δu (k + Nc - 1)

。

导弹飞行过程中，还受到舵机物理特性约束，

即最大舵偏角、舵偏角速度，具体表现如下：

ì
í
î

Δumin ≤ Δu (k + i | k ) ≤ Δumax
            umin ≤ u (k + i | k ) ≤ umax

（12）
式中：Δumin和Δumax 为舵偏角单周期最小/最大增量

值，umin和umax 为舵偏角最小/最大值，u (k + i | k ) 为当

前 k时刻对 k + i时刻的预测控制输入。

导弹飞行过程中，约束条件具有时变性，为保

证算法的通用性，将上式写为向量形式

ĀΔU ≤ b̄ （13）
式中：

Ā =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úAΔu-AΔu
Au-Au

，   b̄ =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
ΔUmax-ΔUminΔUC max-ΔUC min

，

AΔu =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê ù
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ú

ú

ú
úú
ú
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ú
1 0 ⋯ 0
0 1 ⋯ 0

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
0 0 ⋯ 1

，  Au =
é
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êê
ê
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ê ù
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ú

ú
úú
ú

ú

ú
1 0 ⋯ 0
1 1 ⋯ 0

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
1 1 ⋯ 1

，

ΔUmax =
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ê
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êê
ê

ê ù
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ú
úú
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úΔumax⋮
Δumax

，  ΔUmin =
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ë
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êê
ê

ê ù

û
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ú
úú
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úΔumin⋮
Δumin

，

ΔUC max =
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úumax - u (k - 1)
⋮

umax - u (k - 1)
，  ΔUC min =

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úumin - u (k - 1)
⋮

umin - u (k - 1)
。

将式（11）代入式（10），代价函数可简化为

J = 1
2 × ΔU T (k )HΔU (k ) + f TΔU (k ) + Ψ（14）

式中：

Q =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úQy O2 × 2 O2 × 2 O2 × 2
O2 × 2 Qy O2 × 2 O2 × 2
O2 × 2 O2 × 2 ⋱ ⋮
O2 × 2 O2 × 2 ⋯ QF

，O2 × 2 = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 0

0 0 ，

QF = é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úF (1，1) 0

0 F (3，3) ，R =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú
Ru 0 0 0
0 Ru 0 0
0 0 ⋱ ⋮
0 0 ⋯ Ru

，

H = STUQSU + R，f = STuQT(SxΔx (k ) + SukΔuk )，Ψ =
1
2 (SxΔx (k ) + SukΔuk ) T

Q (SxΔx (k ) + SukΔuk )。
由式（13）和（14）得到标准的 QP 问题，经求解

可计算出最优控制序列

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

minΔu
1
2 × ΔU T (k )HΔU (k ) + f TΔU (k )

s.t.  
 ĀΔU ≤ b̄

（15）

为补偿舵机延迟，这里取第Nyc个控制量作用于

系统得

u (k ) = u (k - 1) + Δu (k + Nyc| k ) （16）
式中：Nyc为舵机延迟拍数。

2. 3　陷波器设计

虽然针对刚性弹体设计的 LTV-MPC 控制器保

证了中频段的幅值衰减将系统改善为低通滤波器，

但在弹性工况下，控制器仍不能保证全空域弹道特

征点在弹性中心频率附近具有足够的幅值衰减，因

此，需要加入陷波器以提升控制系统的弹性抑制能

力，陷波器的传递函数如下所示：

Gxb ( s) = s2 + 2ξxb2 ω tx s + ω2tx
s2 + 2ξxb1 ω tx s + ω2tx

（17）
式中：ω tx 为陷波中心频率，减小 ξxb2 增加陷波深度，

增大 ξxb1拓宽陷波宽度。

3　仿真校验

选择某型单级无翼正常式气动布局防空导弹

作为控制对象，基于 YHSIM 实时仿真平台实现

LTV-MPC控制算法，设置 LTV-MPC算法控制周期 T
为 4. 55 ms；验证 LTV-MPC 控制算法的弹性抑制能

力和约束处理能力，对比验证LTV-MPC控制算法与

传统三回路控制方法的快速性和控制精度。

设置两个控制平面制导指令，前 15 s为正旋指

令，15 s以后为方波指令，两个平面指令对称，因此

仿真验证仅展示执行系Z平面结果。
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考虑舵机传递函数为

Gdj ( s) = e-τdj s

s2

ω2 + 2ξs
ω + 1

（18）

式中：τdj = 0. 00455，ω = 220，ξ = 0. 6。
仿真 1. 在标称状态下，设置最大舵偏角为 24°，最大

舵偏角速度为 350   (   °) /s。在时域特性方面，如图 1~
2所示，LTV-MPC控制器的过载响应更快，同时具有

更小的超调量和更高的控制精度。在考虑舵机物

理约束条件的情况下，LTV-MPC控制器“挖掘”出导

弹更多的潜在作战能力。在频域特性方面，如图3
所示，LTV-MPC控制器的截止频率不大于35 rad/s，满
足了舵机带宽约束。虽然相较于传统控制方法，控

制器的过载响应速度更快，但在绝大多数飞行时段

中，其截止频率更低，说明 LTV-MPC 控制器通过二

次规划求解得到的多维参数配置更优，在同一快速

性指标要求下，LTV-MPC控制器对舵机带宽的要求

降低，有助于降低导弹的成本。

仿真 2. 在标称状态下，设置导弹满载状态一阶弹性

频率为 35 Hz，空载状态一阶弹性频率为 65 Hz，假
设导弹一阶弹性频率与质量为线性关系，在执行系

侧向角速度和过载中分别加入幅值为 7. 0711 （°）/s

图1　标称状态过载响应

图2　舵机物理约束触发 图3　阻尼回路截止频率
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和 2. 1213的一阶弹性干扰信号。舵机控制指令、导

弹响应过载和角速度如图 4所示，虽然 LTV-MPC控

制器将系统改善为低通滤波器，若不加入陷波器，

仍不能保证系统在弹性中心频率附近具有足够的

幅值衰减，控制器响应了高频弹性信号与弹体产生

共振，导致控制器失稳无法跟踪过载指令；加入陷

波器后舵控制指令中弹性干扰信号得到有效抑制，

舵控制指令与弹体未产生共振，系统仍能快速且精

确地跟踪过载指令。

4　结 论

研究了考虑弹性与多约束的细长体防空导弹

线性时变模型预测稳定控制问题。基于防空导弹

的线性模型，在此基础上构建了模型预测控制策

略。基于 LTV-MPC 的自动驾驶仪继承了传统三回

路控制方法的结构。由于模型预测控制的滚动优

化策略和突出的约束处理能力，使舵机可以工作

在约束边缘，控制器参数自适应能力更强，导弹性

能得到了充分发挥。仿真结果表明，在极端工况

下，验证了 LTV-MPC 控制器的多约束处理能力和

良好的弹性抑制能力，与传统方法相比，所提出的

控制器具有更快的过载响应速度和更高的控制

精度。
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